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加えてNOx排 出濃度等の環境への負荷 も同等 に重要であ
るが,ロ ケッ トエ ンジンでは何 よりも高い燃焼効率が要求
される.ジ ェットエンジン燃焼器の燃焼効率は,排 気ガス
の濃度や温度,燃 焼器出口流速分布か ら直接的に求めるこ















ラメータか,な ぜ0*効 率が1.0を超えることが起こ りう
るのか,と いった疑問が生ずる.正確 な0*効 率の値が得
られなければ,燃 料後退速度が遅 く,エ ンジン燃焼性能が
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不均一反応過程 を伴う複雑な燃焼過程に強 く依存 している




0*効率の根本的な考え方 を明確 にした上で,酸 化剤流旋
回型ハ イブリッドロケットエ ンジンの0*効 率の評価 にお
ける問題点を抽出するとともに,0*効率が1.0を超える理
由を考察 し,正 しく0*効率を評価で きる評価方法 を提案
する.さ らにエンジンの燃焼実験データに基づいて,提 案
した0*効 率評価方法の適用の妥当性 を検証 した.
2.C*及 び0*効 率の定義
0*は ロケ ッ トエ ンジン性能評価 の重要 なパ ラメータ とし
て ロケ ッ ト関係 の殆 どの教科書 に記載 されてい る.そ れ ら
の 中では,0*は 燃焼室 内の燃焼 過程の みに よって決 まる,
といった ように記 述 され てい る。 しか しこれ は厳密 には正
しくは ない.以 下 に0*の 定義 やその導 出の仮定 ・方法 を
ま とめ,こ のこ とを検証す る.
仮定 と して,
・断熱 反応後 の流 れ は熱 的平 衡状態 であ る,
・膨張 過程 は等 エ ン トロ ピー過程 である,
・燃焼 ガス は理想気 体で ある,
・流 れは非粘性 で一次元 であ る,










































となる2).最も簡単 な場合 は,凍 結 流 れでかつ比 熱 も温 度
によ らず一定 で ある と仮定 す る と,7c=7ノ=7tと な り,
多 くの教科 書 に載 ってい る関係 式,
c*一 讐(o「c+1)(7)
が導かれる.こ のときには σ*は,そ れ らの教科書に記載
されている通 り,燃焼室内の条件のみによって決まること








で定義 される,こ こで 〈0*の定義 〉か らわかるように,
C*は,分布のない一様な圧力場で,かつ燃焼室内での反応
終了後のノズル流入前の燃焼室圧力を使って評価されるこ
とを前提 としている.従 ってPc。xpも,厳密 には,ノ ズル
流入直前の分布のない測定圧力 を用いる必要がある。
このような0*に 基づ く0*効率は,ノ ズルスロー トま
での膨張の影響は受けるものの,燃 焼室内の燃焼状態に強







2乗が燃焼効率 と等 しくなることが導かれる.)こ こで注
意すべ きことは,凍 結流の0*thは平衡流のそれに比べて
小さいため,凍 結流の値を理論値 とした場合は σ*効率は
1.0を超えることがある5).
具体 的に0*効 率 を求め るときには,実 験 で得 られた






となる。なお実験時の燃焼室圧力 と等 しい圧力を仮定 して,
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理論 と実験 との推進剤質量流量の比較から0*効率 を求め
るや り方は,燃 焼室内の状況に依存する測定圧力を σ*の













































である。すなわち,C*効 率は(9)式か ら理論 と実験の圧








された場合 を考える.単 純に理論値に対す る圧力比 として
評価すると1.1倍になるが,「2,0*及び0*効 率の定義」
の節の仮定に基づ く一次元 ・平衡流れで損失のない最適膨






なる.こ のことは,実験で測定 された推力 と推進剤質量流
量や当量比,及 び0*thを求めるときに得 られたP。thを用
いれば 坤thは理論的に直接求めることができるので,比
推力効率は求 まり,その値 を0*効 率として評価で きるこ
とを意味 している.





































第2図 エ ンジ ン性 能 の時 間 的変化 の代 表 的 な計測 例(燃 料:ポ リプロ
ピ レン,グ レイ ン長 さ:1000mm,(}oave=165。9kg/(m2・s),
q=1.95,平均 燃 料 後 退速 度:1.44mm/s)
を変えられる.ノ ズルスロー ト径は,グ レイン長 さや設定
燃焼室圧力に応 じてノズルを交換することによって10mm
か ら18mmまで変えることができ,それに伴いノズル出口






第2図 に,こ のエ ンジンのエ ンジン性能の時間的変化の
代表的な例を示す.着 火時の圧力や推力のオーバーシュー
トは殆 ど見 られず,ガ ス酸素 を酸化剤に用いている限 りは
燃焼振動も発生 しない。酸素流量 も一定値を維持できてい




び推進剤の当量比 との実験結果 を,第3図 と第4図 に示








で も,燃焼室内前縁部 とノズル部 とで1%程度であること
を実験的に確認済みである。従 ってグレイン中央部の圧力
測定値 を使って0*を 求めても0*の 定義から大 きく逸脱
することはない)。また本実験の範囲内では,ノ ズルのエ
ロージ ョンは生 じていなかった.こ れらの図より,単純に
(9)式から0*効率を求めると,実験を行った酸化剤質量流
束や当量比の範囲では,特 定のパラメータの場合に σ*効
率が1.0を超 えるのではなくばらついてお り,多 くの実験
で1.0を数%超 えることがわかった.
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用いる前提 となる(13)式のOF効 率の正確 な値 を求める
ことができず,本 提案の評価検証には適 していない.そ こ
で適正膨張する圧力 ・ノズルの条件下で実施 した実験 より,







0.97である.一方,第6図 のPMMAの 場合 も,C*効率で
1.0を超 えている値も比推力効率では1.0以下である(短い
グレイン長さのエンジンでは,僅 かに1.0を超 える場合 も
あるが,こ の原因は,小 推力に対する測定精度のためと考
えられる).この場合比推力効率は0.96～1.01であ り,PP
に比べて高い値 となっている.ま たPPとPMMAと のど
ちらの場合 もグレイン長 さが短い方が,補 正 した0*効 率
(100)







































価 した0*効 率では同程度の値であって も,(12)式の比推
力効率ではPMMAの 方が高い場合が多い.前 者の結果は,
比推力効率で0*効 率を評価すると物理的に矛盾がないこ





















も,比推力効率を用いて0*効 率 を正 しく評価で きる.
4)比推力効率 を用いたC*効 率評価方法によって,同
一条件下の酸化剤旋回流型ハイブリッドロケッ トエンジン
内ではPMMAの 方がPPに 比べて燃焼反応の進行が速 く,
PMMAとPPと では燃焼形態が異なる可能性が示唆された.
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